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摘　要：为反映航天器系统涉及的多学科交互作用下的控制特性，开发了包含机械、电气、控制、软件等的多
领域统一建模与仿真平台．该平台包含姿控软件、飞轮系统（电机及其驱动器、轴承摩擦、飞轮机构等）、磁力
矩器、姿态敏感器、姿态动力学、轨道动力学、环境力矩等不同领域的模块，各模块由Ｍｏｄｅｌｉｃａ语言实现，有机
集成一体．对两种典型的姿态控制模式———姿态建立及姿态机动的仿真表明，利用该仿真平台不但可分析整
个系统的闭环控制性能，还可评估各领域部件对整体性能的影响．在航天器研制的各个阶段（方案、子系统、
系统等）充分使用该平台，可实现多学科设计优化的目标．
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　　航天器系统涉及的学科领域很多，包括机械、
电气、轨道动力学、姿态动力学、自动控制、计算机

（含软件和硬件）等等．以往的研究中，各领域部
件间的交互作用往往被粗略的近似．设计性能良

好的控制器，必须将机械、电气及控制系统纳入统

一框架内［１］，开展多领域建模与仿真研究，以实

现多学科优化设计（ＭｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙＤｅｓｉｇｎＯｐｔｉ
ｍｉｚａｔｉｏｎ，ＭＤＯ）的目标［２］．

多领域建模与仿真方法主要有３种：基于接
口的方法，基于高层体系结构（ＨｉｇｈＬｅｖｅｌＡｒｃｈｉ
ｔｅｃｔｕｒｅ，ＨＬＡ）的方法［３］，以及基于统一建模语言



的方法［４］．基于统一建模语言的方法对来自不同
领域的系统构件采用统一方式进行描述，彻底实

现了不同领域模型之间的无缝集成和数据交

换［５］．本文借鉴最新的多领域统一建模思想，开
发了基于 Ｍｏｄｅｌｉｃａ语言（开发环境为 Ｄｙｍｏｌａ）的
三轴稳定航天器系统的多领域统一建模与仿真平

台，将姿态控制系统（ＡＯＣＳ）、飞轮系统、磁力矩
器、轨道动力学模型、姿态动力学、环境模型（地

磁场、重力梯度等）、敏感器模型等集成一体，可

实现飞轮零动量、偏置动量等模式下的三轴姿态

机动的建模与仿真，以验证关键的算法．该建模与
仿真系统包含了机械、电气、磁场、控制等多个领

域的模型，在统一的环境下即可进行闭环的仿真，

效率、准确性大大提高．

１　航天器控制系统仿真的模块划分
为实现航天器系统在轨任务的控制仿真，所

建立的模型需包含如下功能模块：

１）航天器姿态及轨道控制系统（ＡＯＣＳ）．由
星载处理器（硬件）及运行在其上的软件组成，其

中软件用于实现工作模式管理、姿态确定、姿态控

制、卸载逻辑等算法．其输入为所采集的各敏感器
数据，输出为执行机构的控制指令．对于推力器，
控制指令为开／关时间；对于飞轮，控制指令为电
机的驱动电流；对于磁力矩器，控制指令为控制电

压．一些先进的智能控制方法如文献［６－８］可在
此模块中实现．
２）执行机构．根据ＡＯＣＳ输出的控制指令执

行相应的动作，以产生对航天器的作用力／力矩．
常用的执行机构包括推力器（因为需要消耗宝贵

的燃料，长寿命卫星的姿态控制慎用）、飞轮组以

及磁力矩器．
３）航天器姿态动力学．反映航天器系统的

姿态运动规律，输入为控制力矩，输出为航天器姿

态角（采用欧拉角或四元数表示）及姿态角速度．
４）敏感器模型．提供姿态控制所需要的测量信

息，包括速率陀螺、地球敏感器、太阳敏感器、星敏感

器等．对于需要执行对目标飞行器的跟踪接近、交会
对接等任务的航天器，一般还装有加速度计．
５）轨道环境模型．建立航天器所处轨道的

环境条件，包括地球磁场、地球引力场、太阳光照、

大气模型等，据此可计算环境干扰力和力矩；对于

多个航天器的跟踪、接近等的建模和仿真，可采用

文献［９］的方法建立相对轨道动力学模型．
（６）环境干扰力和力矩模型．根据轨道环境

条件，计算航天器在轨所受的各种干扰力、力矩，

包括剩磁力矩、重力梯度力矩、太阳光压、气动力／
力矩等．

（７）轨道动力学及时间系统．计算给定时刻
航天器质心的惯性位置和速度，并可换算出轨道

坐标系相对于地心惯性系的位置和姿态．该模块
的输出作为环境模型的输入．

２　多领域统一建模与仿真平台
２１　总体框图

不失一般性，假设所研究的航天器系统为对

地观测卫星，执行任务时需要保持对地的三轴稳

定姿态．该航天器以４个飞轮（３正交 ＋１斜装）
和三轴磁力矩器作为执行机构，以三轴速率陀螺、

红外地球敏感器、太阳敏感器及星敏感器作为姿

态测量部件．
所建立的航天器系统的多领域统一建模与仿

真平台如图１所示，包括飞行任务管理模块（Ｍｉｓ
ｓｉｏｎ）、航天器姿轨控系统（ＡＯＣＳ，实现模式管理、
姿态确定、姿态控制等算法）、飞轮组（Ｆｌｙｗｈｅｅｌｓ，
含电机及其驱动器、轴承、摩擦力矩、旋转体等）、

磁力矩器（Ｍａｇｎｅｔｏｒｑｕｅｒ，用于飞轮卸载）、轨道动
力学及环境干扰（ＯｒｂｉｔＤｙｎＡｎｄＤｉｓ，实现轨道动力
学、轨道环境、干扰力／力矩计算等）、姿态动力学
模块（ＳａｔＴｈｒｅｅＡｘｉｓ）等．任务管理模块用于根据具
体的飞行任务产生期望的姿态角 ＡＡｔｔＤ、角速度
Ｗｄ；ＡＯＣＳ模块还接受姿态敏感器模块Ｓｅｎｓｏｒｓ测
量值———本体姿态四元数 Ｑｂｏ、姿态角速度
Ｗｂｏ（本体系相对于轨道系）和Ｗｂｉ（本体系相对于
惯性系），飞轮模块输出的角速度 Ｗｆ以及轨道动
力学模块ＯｒｂｉｔＤｙｎＡｎｄＤｉｓ输出的磁场强度Ｂｂ（用
于飞轮卸载），采用相应的姿态、轨道控制算法，

产生执行机构控制指令———４个飞轮的控制电流
ｕｘ、ｕｙ、ｕｚ、ｕｓ，以及磁力矩器的控制电压 ｕｍ；飞轮
模块 Ｆｌｙｗｈｅｅｌｓ、磁力矩器根据控制指令，产生相
应的作用力矩，作用于卫星本体 ＳａｔＴｈｒｅｅＡｘｉｓ；姿
态动力学模块 ＳａｔＴｈｒｅｅＡｘｉｓ根据执行机构的控制
力矩，及 ＯｒｂｉｔＤｙｎＡｎｄＤｉｓ模块输出的环境干扰力
矩，计算本体姿态的变化情况，输出当前姿态角

Ｑｂｉ、角速度 Ｗｂｉ；轨道动力学及环境干扰模块 Ｏｒ
ｂｉｔＤｙｎＡｎｄＤｉｓ根据卫星所处的姿态 Ｑｂｉ、角速度、
轨道位置（模块内部迭代计算），计算卫星本体系

相对于轨道坐标系的姿态角、角速度、磁场强度、

环境干扰力矩Ｔｄ等；敏感器模块Ｓｅｎｓｏｒｓ根据Ｓａｔ
ＴｈｒｅｅＡｘｉｓ和模块 ＯｒｂｉｔＤｙｎＡｎｄＤｉｓ输出的姿态四
元数、姿态角速度理论值，叠加测量噪声后，输出

姿态测量值．

·５７·第９期 徐文福，等：三轴稳定航天器多领域统一建模与仿真平台



!"#$%&'()(*&$+

,-".*

,-".*

/0

12%34"55)6$+

7.',455.+

028(5%-"

9:;1

15(+-"+

0$++$-(

!<<

"

=

#

>

#

=$

#

=-

$

=-

#

*

%

)%%&

&

'

&

(

&

)

&

*

&

6

&

(

&

)

&

*

&

+

&

?

"

=

#

=$

$

=$

#

=-

$

=-

$

=-

#

=-

#

=$

,

#

=$

$

=$

+

*

,

*

"

=

"

=

#

=-

$

=-

!"

#$

!

图１　航天器系统的多领域统一建模与仿真平台

２２　姿态动力学的建模
在Ｄｙｍｏｌａ环境中，利用其自身的 ＭｕｌｔｉＢｏｄｙ

库可以方便地建立航天器的姿态动力学模型．具
体步骤如下：

１）建立世界坐标系．世界坐标系是姿态动
力学方程的参考系，也是三维显示时的全局参考

系（观测点）．对于姿态动力学的建模，以轨道惯
性系（原点为航天器质心，指向与惯性系一致，其

中，惯性系为Ｊ２０００坐标系）为参考系．
将 ＭｕｌｔｉＢｏｄｙ库中的 Ｗｏｒｌｄ图标（路径为

ＭｕｌｔｉＢｏｄｙ．Ｗｏｒｌｄ）拖到当前模型编辑窗中，双击
该图标可对相关参数进行设置，将重力加速度 ｇ
赋值为０，即ｇ＝０．
２）建立航天器本体及其运动副．简单起见，

假设航天器本体为一刚体（柔性体或带挠性附件

的情况将后续给出），通过定义其质量、惯量、质

心位置、运动副，可完整反映其运动状态．首先创
建１个 ＢｏｄｙＳｈａｐｅ（路径 ＭｕｌｔｉＢｏｄｙ．Ｐａｒｔｓ．Ｂｏｄｙ
Ｓｈａｐｅ），更名为Ｂ０，并根据实际的数据给 Ｂ０的相
关参数赋值．双击该图标，弹出的对话框中，
“Ｇｅｎｅｒａｌ”界面定义质量特性，“Ａｎｉｍａｔｉｏｎ”界面定
义几何外形．航天器的姿态运动具有３个转动自
由度，因此通过定义球运动副可描述姿态的运动

情况．

３）航天器理论姿态、角速度的输出．航天器理
论姿态、角速度是各种姿态敏感器模型的输入．Ｒｅｌａ
ｔｉｖｅＳｅｎｓｏｒ（ＭｕｌｔｉＢｏｄｙ．Ｓｅｎｓｏｒｓ．ＲｅｌａｔｉｖｅＳｅｎｓｏｒ）可直接
给出两坐标系之间的相对位置、线速度、线加速

度；相对姿态、角速度以及角加速度．由于姿态动
力学仅描述航天器姿态的变化过程，因此仅需输

出姿态及角速度，其余不需要输出的状态通过设

置其标志为“ｆａｌｓｅ”而禁止其输出．最后，将航天器
的质心坐标系（ＣＭ）引出，以便与执行机构、环境
干扰的参考坐标系连接；同时将理论姿态四元数、

角速度，以及世界坐标系（Ｗｏｒｌｄ）引出．
２３　执行机构的建模
２３１　飞轮组的建模

飞轮实质上是１个带有大转动惯量的力矩马
达，由驱动电路、电机及轮体组成．其多领域模型如
图２所示．飞轮有２种工作模式：力矩（电流）模式，
动量（电压或转速）模式．本文所研究的航天器系统
的飞轮采用力矩模式，其模型由驱动电流（输入端）、

电机及其驱动电路（Ｍｏｔｏｒ１～Ｍｏｔｏｒ４）、轴承摩擦
（ｂｅａｒｉｎｇＦｒｉｃｔｉｏｎ１～ｂｅａｒｉｎｇＦｒｉｃｔｉｏｎ４）、转动关节（Ｊｘ，
Ｊｙ，Ｊｚ，Ｊｓ）、轮体（Ｂｘ，Ｂｙ，Ｂｚ，Ｂｓ），以及坐标转换关
系（Ｔ１ ～Ｔ４）．其中，Ｔ１ ～Ｔ４分别建立了各飞轮安装
坐标系相对于航天器系统质心坐标系的位置和姿态

（ｆｒａｍｅ－ａ１与系统质心坐标系 ＣＭ直接连接，见图
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１），而旋转关节定义了各轮体与航天器之间的旋转
关系，电机及其轴承的输出轴与关节的驱动轴相连，

同时，模型中将各个飞轮转动速度组成数组，通过输

出端Ｓｐｄ输出．
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图２　飞轮系统的多领域模型

　　１）电机及其驱动器的建模．电机模型中包含
了电枢电阻Ｒａ、电枢电感Ｌａ、反电动势ｅｍｆ、电机轴
Ｊｍｏｔｏｒ等环节，驱动器部分由电阻（Ｒ）、电容（Ｃ）、
运算放大器（Ｏｐ）、电压源（Ｖｓ）及接地（ｇ）等组
成，除 Ｊｍｏｔｏｒ外（路径为 Ｍｏｄｅｌｉｃａ．Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ．Ｒｏｔａ
ｔｉｏｎａｌ．Ｉｎｅｒｔｉａ），其它部分可在Ｍｏｄｅｌｉｃａ．Ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌ．
Ａｎａｌｏｇ．Ｂａｓｉｃ中选取．所选用飞轮的电机及其驱
动器相关参数及模型如图３所示．
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图３　电机（Ｍｏｔｏｒ１～Ｍｏｔｏｒ４）及其驱动器模型

　　２）轴承摩擦的建模．飞轮阻力矩包括轴承摩
擦、风阻和电机损耗力矩３部分．飞轮壳体密封抽
空，风阻很小；采用定子无铁心电机后，电机内部

的电磁损耗力矩已不存在，因此，轴承摩擦是最主

要的阻力矩．实验结果表明，阻力矩与飞轮转速之
间有良好的线性关系，如下所示：

Ｔｆ（ｎ）＝Ｔｆ０＋Ｋｆｎ． （１）
其中，ｎ为飞轮转速；Ｔｆ０为电机启动时（０

＋速）需

要克服的阻力矩（本质为滑动摩擦，比静止摩擦

略小）；Ｋｆ为摩擦系数．
在 Ｄｙｍｏｌａ环境中，利用元件 ＢｅａｒｉｎｇＦｒｉｃｔｉｏｎ

（路径为 Ｍｏｄｅｌｉｃａ．Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ．Ｒｏｔａｔｉｏｎａｌ．Ｂｅａｒｉｎｇ
Ｆｒｉｃｔｉｏｎ）可以很方便的建立如式（１）的轴承摩擦
模型．将相关参数转为ＢｅａｒｉｎｇＦｒｉｃｔｉｏｎ定义的格式
（同时注意转速的单位需统一为 ｒａｄ／ｓ），如下
所示：

Ｍｔａｕ－ｐｏｓ＝
０　　　　Ｔｆ０
ｎｍａｘ　 Ｔｆ０＋Ｋｆｎ

[ ]
ｍａｘ

．

另外，通过定义参数 Ｍｐｅａｋ（默认值为１），可区分
静止摩擦Ｔｆｓ与Ｔｆ０，即静止摩擦Ｔｆｓ＝Ｍｐｅａｋ·Ｔｆ０．
３）转动关节及轮体的建模．转动关节定义了轮

体与航天器本体之间的运动约束关系，同时该关节

的旋转可由电机驱动，故用＂ＡｃｔｕａｔｅｄＲｅｖｏｌｕｔｅ＂（路径
为ＭｕｌｔｉＢｏｄｙ．Ｊｏｉｎｔｓ．ＡｃｔｕａｔｅｄＲｅｖｏｌｕｔｅ）进行定义．４
个飞轮轮体（Ｂｘ、Ｂｙ、Ｂｚ、Ｂｓ）分别通过关节（Ｊｘ、Ｊｙ、Ｊｚ、
Ｊｓ）与航天器本体相连，各关节的旋转轴矢量分别为
ｘ、ｙ、ｚ轴和 －１／槡３ －１／槡３ －１／槡[ ]３

Ｔ．轮体通

过ＢｏｄｙＳｈａｐｅ（路径 ＭｕｌｔｉＢｏｄｙ．Ｐａｒｔｓ．ＢｏｄｙＳｈａｐｅ）来
定义，其质量、惯量、几何尺寸按实际参数进行赋值

即可．
２３２　磁力矩器的建模

磁力矩器利用自身的磁性线圈产生磁偶极子

矩，与地球磁场相互作用而产生作用于卫星的控制

力矩，可用于补偿小干扰力矩引起的姿态偏移和对

动量交换装置进行卸载．本文所建三轴磁力矩器的
模型，输入为三轴磁力矩器的控制电压，该控制电

压与磁矩电压系数ＫＢｕ（与ＫｕＢ互为倒数）相乘并
经过限幅（限制在最大、最小磁矩之间）后得到磁

力矩器的磁矩，与地磁场强度在本体坐标系下的矢

量为Ｂｂ进行叉乘即得到作用于本体的力矩．
２４　轨道动力学及环境的建模
２４１　轨道动力学

采用二体开普勒万有引力模型作为轨道动力

学模型．星体轨道参数在 Ｊ２００００的直角坐标系
下描述，忽略地球岁差、章动和极移的影响．中心
天体和飞行器均作为质点对待，分别记作Ｍ和ｍ，
讨论飞行器ｍ相对天体Ｍ的运动，相应的运动方
程为
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ｒ̈＝－μ
ｒ２
ｒ^－Ｇｍ

ｒ２
ｒ^＋ｆｍ．

其中 ｒ^＝ｒ／ｒ是Ｍ到ｍ方向的单位矢量，μ为中心
体引力常数（对于地球，μ＝３９８６００４４１８ｅ１４），
Ｇ为万有引力常数，ｆ为除中心体万有引力外的外
力．利用 Ｍｏｄｅｌｉｃａ语言实现上式，不再赘述
（下同）．

２４２　地球磁场与地磁力矩
地磁场按其起源可分为内源场和外源场．在

１０００ｋｍ以下的高度范围内，平静时的外源场的
强度不到内源场的千分之一，强扰动时的外源场

也在内源场的百分之一以下．略去外部磁场的影
响，在地理坐标系下卫星三轴的地磁场强度为［１０］

Ｂｘｄ ＝∑
Ｎ

ｎ＝１
∑
ｎ

ｍ＝０

Ｒｅ( )ｒ
ｎ＋２

［ｇｍｎｃｏｓ（ｍλ）＋ｈ
ｍ
ｎｓｉｎ（ｍλ）］

ｄＰｍｎ（ｃｏｓθ）
ｄθ

；

Ｂｙｄ ＝∑
Ｎ

ｎ＝１
∑
ｎ

ｍ＝０

Ｒｅ( )ｒ
ｎ＋２

［ｇｍｎｓｉｎ（ｍλ）－ｈ
ｍ
ｎｃｏｓ（ｍλ）］

ｄＰｍｎ（ｃｏｓθ）
ｓｉｎθ

；

Ｂｚｄ ＝∑
Ｎ

ｎ＝１
∑
ｎ

ｍ＝０

Ｒｅ( )ｒ
ｎ＋２

［ｇｍｎｃｏｓ（ｍλ）＋ｈ
ｍ
ｎｃｏｓ（ｍλ）］（ｎ＋１）Ｐ

ｍ
ｎ（ｃｏｓθ）













 ．

（２）

式中：Ｒｅ＝６３７８１３７ｋｍ（地球赤道平均半径）为
地球半径；ｒ为航天器的地心矩；θ为地心余纬；λ
为格林尼治算起的东经；ｇｍｎ、ｈ

ｍ
ｎ为基本磁场的高

斯系数；Ｐｍｎ（ｃｏｓθ）为 ｎ次 ｍ阶的关联勒让德函
数．本文中采用 ＩＧＲＦ２０００（国际基准地磁场）的
６×６阶系数．

由式（２）计算得到的地磁场强度为在地理坐
标系中的分量，利用地理坐标系与轨道坐标系的转

换公式，可求得卫星所在处的地磁矢量 Ｂ在轨道
坐标系的分量（Ｂｘｏ，Ｂｙｏ，Ｂｚｏ），然后借助姿态方向
余弦矩阵给出Ｂ在卫星本体坐标系中的分量（Ｂｘｂ，
ＢｙｂＢｚｂ），记为Ｂｂ ＝［Ｂｘｂ　Ｂｙｂ　Ｂｚｂ］

Ｔ．假定卫星体
内的等效磁矩Ｍｂ ＝［Ｍｘｂ　Ｍｙｂ　Ｍｚｂ］

Ｔ，则作用于

星体上的磁力矩为Ｔｍ ＝Ｍｂ×Ｂｂ．
２４３　重力梯度力矩

重力梯度力矩对航天器的姿态运动的影响十

分重要．在与距离平方成反比的引力场内作轨道运
动的任何物体，只要其质量分布是非对称的，都将

受重力梯度力矩的作用．力矩的大小按下式计算：

Ｔｇ＝
３μ
ｒ５
ｒ×（Ｉ·ｒ）．

２４４　大气环境模型
按下述公式计算气动力和气动力矩：

Ｆａ＝
ＣＤ
２（ρＶ

２
ＲＡｐ）ｖ，

Ｔａ＝
ρＶ２Ｒ
２ＣＤＡｐ·Ｃｐ×ｖ．

式中：ρＶ２Ｒ／２为动压头；ＣＤ为阻尼系数，取值范围
为２２～２６；Ａｐ为迎流面面积；Ｃｐ为卫星质心至
压心的矢径；ｖ为来流方向的单位矢量．
２４５　太阳辐射力矩

辐射力矩主要由太阳光压造成，地球反照及

大气红外辐射是次要的辐射源．太阳辐射力矩基

本上与高度无关，近似为常数．
辐射力矩的物理机制是辐射粒子与卫星表面

的动量交换．在工程实用中，辐射力矩为

Ｔｓ＝∑
Ｎ

ｉ＝１
ｌｐｉ× ２

Ｆｅ
ｃｃｏｓ

２θｉ·Ａｉ·ｎ( )ｉ．
式中：Ｆｅ为太阳辐射通量（＝１３５８Ｗ／ｍ

２）；ｃ为
光速；Ｎ为受晒面个数；Ａｉ为第ｉ个受晒面面积；
θｉ为第ｉ个受晒面入射角；ｎｉ为第ｉ个受晒面内法
向单位矢量；ｌｐｉ为整星质心到第 ｉ个受晒面的辐
射压力中心的矢径．
２５　敏感器的建模

如上所述，所研究的航天器装配了速率陀螺、

地球敏感器、太阳敏感器及星敏感器等测量设备．
现有文献中对于各种敏感器的建模已有大量论

述，本文利用Ｍｏｄｅｌｉｃａ语言进行编写，以实现各种
敏感器的功能，主要依据为文献［１１］和［１２］．
２６　航天器姿态及轨道控制系统ＡＯＣＳ的建模

姿态及轨道控制分系统具备如下功能：消初

偏；姿态确定；姿态稳定与控制；姿态机动；安全管

理．为实现如上功能，ＡＯＣＳ由如下几个软件模块
组成：工作模式管理、姿态确定、姿态控制、卸载逻

辑组成．
航天器的主执行机构为三轴正交安装＋一等

倾角斜装，标称状态下各轮按偏置动量运动，但整

星在标称状态下处于零动量．采用 ＰＩＤ＋前馈补
偿的策略，控制律如下：

Ｔｃ＝Ｋｐ·ｑｅ＋ＫＩ·∫ｑｅ＋Ｋｄ·（ωｄ－ωｂ）＋ＴＢ．
式中：Ｋｐ、ＫＩ、Ｋｄ分别为控制器的比例、积分、微分
控制参数；ｑｅ为姿态四元数误差；ωｄ为期望的姿
态角速度；ωｂ为实际（通过姿态敏感器测出）角
速度；ＴＢ为补偿力矩；Ｔｃ为期望的作用于航天器
的控制力矩．
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磁力矩器用于对飞轮进行卸载．根据飞轮所
需卸载的角动量，按下式产生控制力矩：

Ｔｕ ＝Ｍ×Ｂ＝－
ＫＢ
Ｂ( )２ （Ｂ×ΔＨｅ）×Ｂ．

其中：Ｍ为磁矩矢量；Ｂ为地磁场强度矢量（Ｂ为Ｂ
的模）；ＫＢ为磁控参数；ΔＨｅ为所需要卸载的角
动量．因此，磁力矩器的控制电压为ＵＢ ＝ＫｕＢＴｕ，
其中ＫｕＢ为磁力矩器的电压磁矩系数．

３　仿真研究

建立了航天器的多领域模型后，可对航天器

的各种姿态控制模式进行仿真．限于篇幅，本文给
出２种典型模式下的姿态控制仿真：入轨后三轴
对地稳定姿态建立，以及三轴姿态大角度机动．
３１　仿真参数

轨道为太阳同步轨道圆轨道，轨道高度

６００ｋｍ，轨道倾角９７７６４°，轨道周期９６５４ｍｉｎ，降
交点地方时为６：３０ＡＭ．航天器系统质量１０００ｋｇ，
主体尺寸为１２ｍ×１２ｍ×１２ｍ，质心在其本体
坐标系下坐标ｒｃｍ ＝［０６ ０ ０］

Ｔ．航天器系统相
对于其质心坐标系的转动惯量矩阵为

Ｉｂ ＝
４９０００ １３４１０ ０１１６０
１３４１０ ５２０００ ０１５８０







０１１６０ ０１５８０ ５１０００
．

　　飞轮电机力矩常数 ｋ＝１１６１６，时间常数
ｗ＝４５９０，阻尼常数 Ｄ ＝０６，电机惯量 Ｊ＝
０００１３ｋｇ·ｍ２；轴承摩擦参数Ｔｆ０ ＝００１Ｎ·ｍ，
Ｋｆ＝５７ｅ－５，Ｍｐｅａｋ ＝１２；单个飞轮最大角动量
Ｍｍａｘ＝１５Ｎ·ｍ·ｓ，最大转速ｎｍａｘ＝５０００ｒ／ｍｉｎ，
转动惯量Ｊｗ ＝０．８６×１０

－２ｋｇ·ｍ２；正交飞轮的偏
置角动量为７Ｎ·ｍ·ｓ，斜装飞轮的偏置角动量为

槡７３Ｎ·ｍ·ｓ；每个磁力矩器最大磁矩５０Ａｍ
２，控

制电压±５Ｖ，整星剩磁 ［３　３　３］ＴＡｍ２．
３２　 航天器入轨后三轴对地稳定姿态建立的仿真

０假设航天器入轨后的三轴姿态偏差及稳定度
分别为（姿态角和角速度单位分别为（°）和（°）／ｓ）
Ψ０ ＝［ψ０ θ０ γ０］Ｔ ＝［－３ ２５ １７］Ｔ，

ωｂｏ＝［００５ －０１０ ０１６］Ｔ．
其中：ψ、θ、γ分别为偏航角、俯仰角及滚转角偏
差；ωｂｏ为航天器本体系相对于轨道系的旋转角
速度在本体系下的投影．

利用上面建立的多领域模型对航天器建立三轴

对地姿态的过程进行仿真（仿真了１０００ｓ）．仿真结
果如图４～５所示．其中，图４～５分别为三轴姿态和
角速度变化曲线，仿真结果表明，在６０ｓ时，三轴姿

态精度已经达到［－００７１°００４２°－００４３°］Ｔ，姿态
角速度达到［００１０（°）／ｓ－０００７（°）／ｓ－０００５（°）／ｓ］Ｔ，
而 长 期 对 地 姿 态 精 度 和 角 速 度 达 到 了

［－２０×１０－３　３４×１０－３　－４５×１０－４］Ｔ（单位：
（°））和［１７５×１０－５　 ２３６×１０－６　 －３８６×１０－６］Ｔ

（单位：（°）／ｓ）．
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图４　航天器对地稳定姿态的建立
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图５　航天器角速度变化曲线

３３　航天器三轴姿态机动的仿真
姿态机动也是航天器的常用模式之一，在此利

用所建的多领域模型对其过程进行仿真．假设卫星
初始处于三轴对地姿态，现要求各轴进行三轴姿态

机动，每个轴分别偏转１０°、－１０°、１５°．即初始时刻
航天器姿态角、角速度近似为０，即Ψ０≈ω０≈０，
而机动后的姿态角 Ψｆ＝［１０° －１０° １５°］Ｔ，角
速度ωｆ≈０，机动时间ｔｆ＝１００．

图６为姿态机动过程中期望姿态和实际姿态
的变化曲线（需要指出的是，仿真中给出了 ０～
２００ｓ的数据，其中１００ｓ内为机动时间，１００ｓ后
为姿态保持，即姿态期望值不变）．仿真结果表
明，姿态机动结束后，姿态稳定（２００ｓ时刻）时姿
态角和角速度为

Ψ^ｆ＝［９９９７２ －９９９６４ １５００５３］Ｔ．

ω^ｂｆ＝［－５９×１０－４ －９５×１０－４ －５１×１０－４］Ｔ．
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图６　姿态机动中姿态的变化曲线

４　结　论
多学科设计优化技术的兴起，使得多领域统

一建模成为大势所趋．航天器系统的建模涉及到
机械、电气、控制、软件等多个领域，为真实反映系

统的状态，本文建立了包括姿轨控分系统（软

件）、飞轮控制器（控制）、飞行机构（电机及其驱

动器）、磁力矩器、姿态动力学、轨道动力学等的

多领域模型．模型中的各模块具有可重用性，用户
根据需要可方便的建立各种对象的多领域模型，

实现各种姿态控制模式的仿真．开发航天器系统
的多领域统一建模与仿真平台，对于未来的型号

研制具有极其重要的意义．未来的工作将继续完
善各种敏感器、执行机构的建模，以及编写多种控

制算法，并实现航天器跟踪、接近过程的建模和

仿真．
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